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攻角动态变化的侧压式进气道风洞实验
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摘� � � 要: 在 Ma= 3� 85的风洞中, 对一个设计 Ma= 6 起动 Ma= 2� 5 的侧压式进气道完成了攻角从 0� 

8� 0�的连续吹风实验.实验结果表明: 0�攻角时进气道顺利起动, 当攻角增大到 5� 7�时, 进气道出现不起动;

之后在 8�到 0�的变化过程中, 在 5� 4�时又恢复了起动. 另外,随着攻角的增加, 流量系数在起动状态下缓慢减

小,在不起动状态下急剧减小. 实验中还进行了攻角 0� 4� 0�的动态连续吹风实验 , 进气道全程都处于起动

状态.
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Abstract: T his paper conducted a w ind tunnel experiment at Ma= 3. 85, during w hich a

cont inual blow ing process w as f inished at the sidew all compression inlet w ith designed Ma=

6 and start ing Ma= 2. 5, w hen at tack ang le changed from 0� to 8�, and again to 0�. Experi�
mental results show that , in the case o f Ma = 3. 85, attack angle = 0�, the inlet star ts

smoothly, and the pressure distr ibution is consistent w ith numerical simulat ion to a larg e de�
g ree. In the dynamic process o f at tack ang le chang ing fr om 0� to 8�, w hen it increases to

5. 7�, the inlet fails to star t. In the dynamic pr ocess o f attack ang le changing from 8� to 0�,
w hen it decreases to 5. 4�, the inlet succeeds in star tup. What 's more, w ith the increase of

at tack angle, the flow coef ficient decreases w hen the inlet starts, and it decreases sharply

w hen the inlet doesn't start . When the at tack ang le changes fr om 0� to 4�, and again to 0�,

the inlet starts in the entire process.

Key words: sidew all compression inlet; adjustable at tack ang le; w ind tunnel exper iment

� � 采用吸气式发动机的高超声速技术已引起世

界各国的高度关注并积极准备演示飞行实验, 这

种高超声速实验飞行器通常都是由载机发射、火

箭发动机助推, 进而超燃冲压发动机接力工作
[ 1]

,

问题是当助推火箭工作完毕、冲压发动机接力时

都面临级间分离的动态过程. 一旦助推火箭分离,

带超燃冲压发动机的高超声速飞行器的质心、压

力中心瞬间发生巨大移动,必然使飞行器受到各

种扰动力矩的干扰, 而分离的瞬间飞行姿态控制

系统往往也来不及及时作出有效的姿态控制指

令,飞行器俯仰、偏航和滚转姿态可能瞬时发生大

幅度的振荡,造成飞行器攻角的大幅度快速变化,

这就意味着进气道也随之发生攻角的快速变化.

在如此恶劣的进气条件下,进气道能否正常起动、
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正常工作,决定了超燃冲压发动机能否正常点火

工作,从而决定了高超声速飞行器能否顺利地接

力工作.

就目前的研究现状来看, 随着攻角的增加,外

压波系增强,进气道流量系数下降,可能会导致进

气道的不起动[ 2�5] .目前虽然对进气道攻角的研究

较多
[ 6�7]

,但仅限于稳态的研究,对于动态的攻角

变化研究甚少. 另外,关于进气道的起动性能存在

两种含义:一是在飞行器一旦来流达到进气道起

动马赫数进气道即能正常起动; 二是已经起动的

进气道由于某种扰动不起动, 一旦该扰动消失,进

气道能自动重新起动, 即进气道具有自起动性

能[ 8] .如果把攻角的变化作为一种扰动,那么在产

生这种扰动时, 进气道是否会出现不起动现象?

而在这种扰动结束, 即攻角变小以后,一个经历了

起动- 不起动过程的进气道是否能再次起动? 这

些未知因素将是本文研究的重点.

本文选取典型的侧压式进气道进行了攻角变

化的动态测压吹风实验,通过 100次/ s的连续数

据采样,研究、分析攻角连续得动态变化对进气道

流动特性的影响.

1 � 实验模型及风洞

本文所选进气道采用两级顶板与侧板相结合

的混合压缩模式, 侧板压缩角为 5� 5�并有 30�后
掠.模型的设计 Ma= 6,起动 Ma= 2� 5� 在隔离段
出口对称面上沿高度方向安装了总压耙,实验模

型沿顶板,唇口底板中心线及侧板隔离段中心高

度处总共布置了 40个静压测孔(如图 1) , 在此模

型的基础上,设计了专门的动态攻角机构来实现

进气道攻角的连续变化(如图 2) .

图 3为模型的实物照片. 模型后侧顶杆用来

控制进气道攻角的变化. 其中图 3( a)展示了 0�攻

角时的模型状态, 图 3 ( b) 展示了 8�攻角时的

状态.

图 3 � 0�和 8�攻角侧压式进气道模型实物

F ig . 3� T est model of sidewall compression inlet

at 0� and 8�

模型实验在南航二院的 100mm ! 100mm 小

高超风洞中进行, 风洞采用高压�真空联合工作方
式.风洞来流为总压 0� 7 MPa 的连续供气系统,

风洞下游接 400m3 的真空箱和真空泵抽吸系统,

整个风洞可连续工作 2 min 左右. 风洞配有 200

mm 直径的双镜反射纹影仪以观察、记录流场中

的波系结构.压力采集采用 PSI 公司的 98RK 电

子压力扫描阀( 64路)测压系统, 该系统可以瞬时

记录所有的压力测点, 而且可以实现 100次/ s的

连续采集,测压精度为 0. 05% [ 9] .

2 � 实验结果分析

2� 1 � 实验过程介绍

模型通过后面机械装置来实现攻角的改变.

风洞连续运行时间约两分钟, 因此有足够的

时间改变进气道的攻角. 实验在 50 s 左右的时间

内分别完成了攻角 0�  8�  0�和 0� 4� 0�的两
种连续动态过程.

实验中每一个状态均用电子压力扫描阀记录

下各测点的静压、出口截面及来流的皮托压力,用

双镜纹影仪观察流场, 并拍摄侧压式进气道唇口

前波系的纹影照片.图 4为实验过程中拍摄的纹

影照片,其中图 4( a)为 0�攻角状态,图 4( b)为 8�
攻角状态.

2� 2 � 攻角动态变化导致的进气道不起动现象

本文采用的判断进气道是否起动的准则为下
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图 4 � 0�和 8�攻角模型实验纹影照片

F ig . 4 � Schlieren pho tos of test model at 0� and 8�

列 3条:

1) 压缩面激波升压点是否在唇口之内;

2) 是否有贴体唇口波存在;

3) 是否有流量系数的突然变化.

首先看攻角 0� 8� 0�的动态变化过程, 图

5和图 6为随着攻角变化, 侧压式进气道顶板中

心线的压力分布曲线. 图 5反映了攻角从 0�攻角

变为 8�时的顶板中心线的压力变化, 图 6反映了

攻角从 8�攻角变为 0�时的顶板中心线的压力变

化.图 7是对第 12侧点在攻角 0� 8� 0�时压力
随时间的变化曲线.图 8是出口处皮托耙测得的

皮托压和壁面静压计算得到的 Ma在攻角 0�  

8� 0�随时间的变化曲线.

图 5� 攻角增大时顶板中心线压力分布图

F ig . 5 � Pressure distribution o f top plate w ith increase

of attack angle

图 5中给出了进气道 0�攻角顺利起动时( t=

0s)、进气道攻角达到 5� 7�发生不起动时的临界
状态 ( t = 16� 3, 16� 8 s)、以及攻角达到 8� ( t =
22� 4 s)时的顶板中心线的压力分布. 可以看出,

在 t= 16� 3 s之前进气道始终处于起动状态, 只是

由于攻角的加大, 压力值会普遍升高. 若对比起

动�不起动临界状态 16� 3和 16� 8 s 的压力分布,

发现前 10个测点压力值几乎重合,第 11, 12两个

测点的压力值出现突变, 配合图 7( 12 测点的压

力�时间图) , 我们看到随着攻角的增加, 12 测点

的压力值一直在平稳升高, 直至 16� 5 s 时压力出

现陡增,即表明顶板中心线的压力陡升点发生在

了唇口之前,也就是出现了脱体唇口波,进气道进

入不起动状态, 此时的攻角大约是 5� 7�. 之后随
着攻角继续加大,各测点压力继续升高,直至达到

8�攻角.

图 6是攻角降低过程中的顶板压力变化, 结

合图 7, 大致可以得到与以上相对称的变化规律.

通过对比 32� 3s与 32� 6s的压力曲线, 发现 12测

点的压力出现了突降, 顶板中心线的压力陡升点

移动到唇口之后,表明激波已进入唇口内,进气道

再次恢复到原先的起动状态, 这时攻角为 5� 4�.
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另外,由图 8的出口马赫数�时间曲线也可以
发现,出口 Ma 分别在 16� 5 s 和 32� 5 s 时发生了

突降,突升现象,这进一步证明了进气道在攻角升

高过程中出现了不起动现象, 之后随着攻角的降

低再次恢复到起动状态.

图 8 � 出口马赫数随时间变化曲线

F ig . 8� Var iation o f ex it Mach number w ith time

综上所述, 攻角 0�  8� 0�连续变化的进气

道风洞实验发现, 本文研究的一个设计 Ma= 6、

起动 Ma= 2� 5 的侧压式进气道, 在马赫数 3� 85
的连续攻角变化的吹风实验中, 进气道经历了从

起动到不起动、又从不起动到再次起动的一个连

续的变化过程.

2� 3 � 动态攻角变化对进气道各项参数的影响

图 9和图 10展示了进气道从起动到不起动、

而后又再起动的整个过程中进气道流量系数、出

口流量平均总压恢复 �以及隔离段出口增压比

p e / p 0的变化情况. 其中 mc 和 �由实验测量参数

计算得到.

图 9� 流量系数随时间变化曲线

Fig. 9� Variation of flow coefficient w ith time

由图 9可见,在进气道顺利起动时,流量系数

在 0� 74 左右. t= 3 s 时开始调节攻角. 随着攻角

的逐步加大,流量系数平稳降低, 在 16 s时,攻角

增大到 5� 7�时候, 流量系数、总压恢复系数发生

突降,增压比突升,进气道出现不起动. 之后攻角

图 10 � 总压恢复系数,增压比随时间变化曲线

Fig. 10� Var iation of the total pressur e and the static

pressure w ith time

进一步加大,流量系数继续下降.在 21 s时攻角达

到 8�. 流量系数降为 0� 52� 此时总压恢复系数达
到最小值,增压比达到最大值,进气道不起动程度

达到最大. 24 s以后攻角开始减小. 流量系数随之

回升.到 32 s 时,攻角变为 5� 4�左右, 流量系数、

总压恢复系数发生突升, 增压比突降,进气道重新

进入起动状态.之后随着攻角的进一步减小,流量

系数又开始平稳上升,直至攻角再次变为 0�.

2� 4 � 0� 4� 0�动态攻角变化

作为对比,还进行了攻角 0�  4�  0�的小范

围连续攻角变化 Ma= 3� 85风洞试验.

图 11是对第 12侧点在攻角 0� 4�  0�时压

力随时间的变化曲线.在图12中给出了攻角0� 

4� 0�的过程中的顶板压力变化. 对比图 7的压

力曲线,我们发现没有出现相对应的压力突变,整

个压力曲线随时间呈现连续变化. 在图 12中给出

了攻角 0� 4�  0�的过程中的顶板压力变化. 在

4�攻角情况下,顶板压力的变化趋势与 0�攻角时

图 11� 12侧点压力随时间变化曲线( 0� 4� 0�)

F ig . 11� Var iation o f the pr essure No. 12 with t ime

( 0� 4� 0�)
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图 12 � 攻角增大时顶板中心线压力分布图

F ig . 12 � Pressure distr ibution of top plat e w ith increase

of attack angle

基本相同,只是各点压力普遍升高,但压力陡升点

依然在唇口之后,这表明在 4�攻角情况下进气道

依然处于起动状态. 结合图 11, 可以得到在这个

变化过程中,整个进气道都处于起动状态.说明本

文研究的进气道在 ∀ 4�的小范围动态攻角变化下

还不至于对进气道的稳定工作造成危害.

3 � 结 � 论

本文完成了一个设计 Ma= 6、起动 Ma= 2� 5
的动态攻角可调侧压式进气道模型的设计,并进

行了 Ma= 3� 85的吹风实验. 得到以下结论:

1) 实验进气道模型完成了 Ma= 3� 85、攻角
0�  8�  0�的连续吹风过程, 发现攻角上升到

5� 7�时, 一个原本已经起动的进气道从起动变为

不起动;在攻角下降到 5� 4�时又再次恢复起动.

2) 随着攻角的增加, 进气道流量系数, 总压

恢复系数缓慢减小; 在出现不起动现象时流量系

数从 0� 67 突降到 0� 56, 总压恢复系数也随之发
生突降,增压比出现激增.

3) 当进气道经历攻角 0� 4� 0�的小范围连

续吹风过程时, 进气道全程处于起动状态.

本文是作者初次进行的侧压式进气道攻角动

态变化的实验研究, 通过实验了解它的气动特性

和参数变化规律, 并为定常和非定常数值模拟提

供必要的实验数据. 除了风洞试验、定常流数值模

拟之外,非定常的数值模拟研究正在进行之中.
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